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弯度达∀ 6
。

的双圆弧叶栅的试验研究

沈阳航 空发动机研究所 成 刚

摘 要

本文根据一套弯度达 ∀6
。

的双圆 弧叶栅的试验结果
,

分析了 该叶栅的临界马赫数
、

最佳攻角
、

落后角
、

叶栅损失及攻角范围
、

叶型表面压力分布等
,

并与超临界叶栅的性能作了对比
。

结果表

明
7

当参数选择恰当
、

槽道面积分布合理
,

则双圆弧叶栅在这样大的弯度下
,

仍能获得较好的气

动性能
,

并基本符合一般双圆弧叶栅性能的规律
。

文献〔 � 〕对弯度 8兰 9 ∀
3

:
。

的 双圆弧叶栅试验数据作了较全面的归纳
。

在更大的弯度下
,

双圆弧叶栅的性能如何
,

是否符合这些规律
,

是值得研究的课题
。

在实际的压气机设计中
,

跨音级动叶根部及导叶的弯度已达到 ∀8
。

左右
,

但这方 面 的叶

栅试验数据
,

国内外文献中发表极少
,

所以本文选择了一套弯度 8 ; ∀ 6
“

的双圆弧叶栅< 代号

= > ? ∀ 6≅ 进行了较详细的试验研究
。

无疑这对高负荷压气机级的设计具有重要意义
。

一
、

试验设备和测试方法

试验在 , Α ΒΧΔ 近音速平面叶栅风洞《图 � ≅

上进行
。

该风洞 由 , � 8� 风洞改装而成
,

扩大

了马赫数范 围 <Ε ) ∗
兰 � ≅

,

增加 了 风 口 宽度

<� 8 8 Φ � : % Γ Γ Α ≅ 及栅前 测量装置
,

可抽吸栅

前四壁及槽道壁面附面层
,

并可进行纹影照相
。

采用等安装角方式试验
,

用转盘 ∀ 调节攻

角
。

试验时
,

上壁抽气
,

使栅前中央五点壁面

静压均匀
,

然后测取中央两个栅距 内的进气角

沿额向的分布
,

其不均度不得大于 8
3

:
“ ,

并以

其平均值作为进气方向
。

录取栅后参数时
,

移

去栅前测管
,

保持 同样进气状态
,

测取栅后中

央三个叶片后尾迹
,

并记录叶型表面压力分布
。

图 � , � 8∗ Δ近音速平面叶栅风洞
�

3

上收敛块 �
3

上抽气盒 6
3

栅前测管及

静压 #
3

叶栅 :
3

栅后测管及静压 9
3

直

线机构 ∀
。

转盘 !
3

下抽气盒  
3

下壁
� 83 调平机构

二
、

试验结果及分析

安装角下及稠度
Η

根据经验选用最佳值
。

试验件的参数为

口; ∀ 6
”

Ι ; # 8 Γ Γ − ; 8
3

8 9 : ϑ
, ; ∀ :

“ 丁 二 Α Κ 7 ; � 6
3

∀ 9 Γ Γ

�
3

临界马赫数 Ε) 。 ∋

由 速度特性线上两倍最低损失值对应的马赫数
,

求得各攻角下

本文于�  ! 9年 ! 月收到
。
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的 Ε ) 。 ∋

如图 � 所 示
。

由图可得最大临界马赫

数Ε ) Λ ∋
Γ ; 8

3

! � :
。

按文献〔 � 〕的二元回归方程可求得
7

<Ε ) 。 ∋
Γ ≅

‘ Α Μ ; 一 8
3

� �9 一 8
3

8 � # 8

Ε ) 。 ∋

ϑ Ε ) %∋

二

8
卜 8

。

8 8 8 � � 夕‘ Ν Β
。

8 � 9 : 6一
一 # 一 �

图 � 临界马赫数随攻角的 变化

Ο 夕 Π�

万Β
·

8 8 8 6
又丁≅

Ν 。
·

8 6 6  “‘
’ 一 8

·

8 8 8 ‘! � #斗
’乙 “ Β

·

了∀9 ” < � ≅

如 二 �
3

8� 9 十 �
3

�: 。 一 �#
3

� 8 � 二 �
3

8 6 ∀ ∀ < � ≅

劝� ; �
3

� : 一 8
3

8 8 6 6 #刀∗ − ; �
3

8 � �#
,

< 6 ≅

Ε ) 。 ∋
Γ 计 ; <Ε

) 。 ∋ Γ ≅二Μ
·

劝Θ ·

劝� ; 8
3

: � 6 < # ≅

最大临界马赫数的计算值与试验值吻合
。

�
3

最佳攻角 5
。 / 7

由图6中Ε ) Λ ∋ Γ 对应的攻角可得最佳攻角 5。 / 、 ; �
3

�
“

<当密流比刀 二

�
3

66 时 ≅
。

由Ε ) 。 ∋ Γ 和 5。 / Ρ 确定的叶栅工作状态称最佳状态
。

按文献〔月
7

5。 / 。计 ; 月� 。 一 . 5( 一 ‘<Κ Ρ Ο Ρ ≅ Ν #
3

: <� 一 Κ ΡΟ Ρ ≅ Ν �8 <口 一 � ≅ ; 一 �
3

:
。

< : ≅

5。 / Ρ的计算值比试验值低 �
3

∀
。 。

其原因之一是由于计算式是根据来流方向与风洞轴线平

行得出<限于当时无栅前测量装置 ≅
,

而本叶栅的进气角由实测来流方向得出
,

后者比前者高
3

�
3

�
。

Σ �
3

�
。 。

因此
,

应对< : ≅式的计算值作增加 �
。

的修正
,

这样可使计算值的误差落在允许

的范围内
。

6
3

落后 角与气流转折角 落后角随工况的变化见图 6
。

由图可见
,

在亚临界下
,

9 随

Ε ) 工
变化很小

Θ 超临界后 9 下降
。

当攻角加大时
,

曲线稍向下平移
。

这主要是由于攻角加大

后
,

密流比加大
,

使占减小
。

经密流比修正后
,

则在 5 二 一 #
3

� Σ :
3

�
“ 、

Ε ) ∗ 二 8
3

: Σ 8
3

!: 的范

围 内
,

Τ变化不超过士 �
。 。

可见这套叶栅 的落后角随工况变化很小
,

特性平缓
。

由图 6 得出最佳状态下的乙
; �8

。

<当口 ; �
3

66 ≅
。

按文献〔�〕7

Γ 。 ; 8
3

#   9 6  一 8
3

#  6 : � Υ ∗%一 � 丫 Ν %
3

� # � 9 � Φ �8 一 # 下� Ν %
3

Α. � 9 Φ ∗% 一 ∀ 丫6

Ν 8
3

6  ∀ 9 Φ � 8 一  ς # ; 8
3

� 6 # � < 9 ≅

Γ Ι ; 8
3

8 9 6 � ! ∀ 9 一 8
3

� : 8 : Υ ∗ % 一 � 下 Ν 8
3

� 6 9 �

一 8
3

� : 6 只 � 8 一! ς 毛 ; 8
3

8 ! ∀ ∀

Γ ∋ 二 Γ 。 一 Γ Ι <� 一 � 8 。≅ 二 8
3

� 9 8 :

Ω
。 一 7

3

6 6 ; Γ + 口Ο侧万
Ξ 一 �8 <日 一 � ≅ ; � 8

3

�
。

落后角的计算值与试验值一致
。

在以往的大弯度叶栅 试 验〔�〕 中
,

当叶栅

参数选择不当
,

会出现落后角的试验值大于计

算值
。

本叶栅在 8 ; ∀6
。

的情况下
,

落后角并不

增大
,

说明本叶栅的参数选择恰当
。

在最佳状态下
,
△尸

; 9#
3

�
。

<当口 ; �
3

6 6 ≅
,

在超临界及正攻 角下
,
△刀随Ε ∗

及 5 增 加而上

升
,

在所试的范围内无下降趋势
。

火 �8 一 # ϑ
, � Ν 8

3

� � � : Φ �8 一 9 下6

< ∀ ≅

< ! ≅

<  ≅

�
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落后角随速度的变化
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的双回弧叶栅的试验研究

#
3

叶栅损失及攻角范围 各Ε ) ∗
下的最

低损失乙Γ , 。 、

对应的扩散因子Μ 及两倍最低损

失的攻角范围△5见右表
。

在Ε
“。 ∋

3

Γ 二 8
3

!� :时
,

而 . 5( 月
�
Ο �

Θ ; 8
3

� 9 <Μ ; 8
3

: ≅
。

文献〔�〕统计了双圆弧叶栅 面 .5 (
月

�
Ο Α

Η

随

Μ 的变化曲线
,

根据该曲线可求得关联式及计

算值如下
7

ΕΕΕ ) 777
苗Γ 呈((( 石 .5( 日

7

Ο ΑΔΔΔ ΜΜΜ △ΩΩΩ

888
。

::: 8
。

8 6 ��� 8
3

8 8 !!! 8
。

# 999 � 8
。

! 888

888
。

∀ ::: 8
。

8# ::: 8
。

8 � ��� 8
。

# ! ::: � 9
。

�
。。

888
3

!!! 8
。

8 : 999 8
。

8 � ### 8
。

#  ::: � :
。

! 。。

888
。

! � ::: 8
。

8 9 999 8
。

8 �999 8
。

::: � #
。

6 888

888
。

! ::: 8
。

8 ∀ !!! 8
。

8 �    8
。

: ��� � �
。

# 888

面 .5( 月� Ο � Θ 二 8
3

� ! Μ “ 一 8
3

� #  Μ Ν 8
3

8 # ∀ � ; 8
3

8 � ∀ 9 <� 8 ≅

试验值小于计算值
,

可见这套叶栅的损失较低
。

由表可见
,

这套叶栅的攻角范围较宽
,

在Ε ) 。 ∋
3

Γ ; 8
3

! � :时
,

△5 ; � #
3

6
。

Δ / Θ
Ψ

Ψ

一 �
3

8

一 8
3

:

气气 、 一石二≅ 汾

8
3

仑 Φ Ο Ι

# 卜 用 · 一 7 佩

8
3

� 8
3

# 8
3

9 8
3

. Φ Ο Ι轴

图 # � ; �
3

分叶型表面压力分布 图 : =>? ∀ 6与超临界叶栅的表面速度分布对比

:
3

叶型表面压力分布 由测得的叶型表面压力分布
,

可进一步分析其流动特点
。

由图 # 可见
, 5 二 �

3

�
’ 、

Ε ‘ � ; 8
3

∀ Σ 8
3

!: 的叶型表面压力分布 曲线几乎重合
,

且曲线变

化平缓
,

说明该叶栅至Ε ) Θ 二 8
3

!: 仍无强激波及严重气流分离
。

由图 : 可见
, = >? ∀6 与一套

超临界叶栅的表面速度分布形状相似
。

= > ? ∀6 叶盆
、

叶背的分布 曲线向上移动
,

是 由于密流

比较大之故
。

三
、

与超临界叶栅的对比

选用一套转角较大的超临界叶栅试验结果 〔“〕与 = > ? ∀6 的性能作一对比
。

其叶栅几何参

数及气动参数见下表
。

试验结果对比见图9
、

图 ∀
。

— = >? ∀ 6

一
’

一超临界

一
83

一卜
。

一 一。 Σ Σ 83

一
今一。

3

=> ? ∀ 6

,
3

评 二 店
月日 ��田介 ,

8
3

�8

沐城妙
口

Ζ 六一一寸一下 3∗
7 一

%
,

: 8
,

9 8
,

∀ 8
,

: %
3

[ Ε ) ,

图 9 =>? ∀6 与超临界叶栅的速度特性对 比

� 8 �
。

图 ∀ = >? ”与超临界叶栅的攻角特性对比
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由图 9 可见
,

在Ε ) ∗
∴ 8

3

∀ : :后
, = > ? ∀ 6叶

栅的损失低
,

说明= > ? ∀6 的高速性能超过了弯

度小的超临界叶栅性能
,

由图 ∀ 可 见
,

在 Ε ) ∗

; 8
3

:及 8
3

∀下
,

超临界叶栅的最低损失小
,

但

ϑϑϑ参数数 Ι八八

四四油斗斗
�

一

# 666
⋯竺5少Ζ Ζ竺ϑ工ϑ
Ζ 

Ζ二竺⋯掣⋯+
丁
Ζ望

一

Ζ尸珊
Ζ
”

·

!
ϑ
”∀

·

6
一

Ζ �
‘

“
一

Ζ“#
·

Τ
一

ϑ ’
·

”6

�

两套叶栅都具有较宽的攻角范围
。

不过超临界叶栅的稠度小
,

这是双圆弧叶栅的优点
。

四
、

叶栅槽道面积分布

用于跨音速轴流压气机的钝后缘叶型 <] Η ⊥ ≅
,

就是基于对槽道面积分布的要 求 而 设计

的
,

并通过叶栅试验证明其性能 良好〔#〕
。

由前面的分析可知
, = > ? ∀6 在 特大的弯度下获得

了较好的气动性能
。

二者的叶型完全不同
,

但槽道面积分布是否有共同之处呢 ς 现将= > ? ∀ 6

与] Η ⊥ 6 : 一 � 的槽宽 <即二元条件下的槽道面积 ≅ 沿槽道中心线的分布示于图 !
。

由图可见
,

这两套叶栅虽由于弯度不同而槽宽扩张的幅度不同
,

但槽宽沿中心线的分布规律相似
。

这样

的槽宽分布规律对减小气流分离是有利的
。

其特征是
7

�
3

喉道位于槽道进口
。

这样亚音速气流流入后
,

不会出

现加速
,

并使喉道后有足够 长的扩压段
,

从而减少扩压损失
。

�
3

槽宽沿槽道 中心线开始扩张很快
,

在 _ ,
Ο Ι ; 8

3

: 后逐

渐减慢
,

到接近槽道出口时
,

槽宽几乎不变
。

在槽道进口
,

叶

背表面正处于加速段
,

并且叶背速度很快达到峰值
。

此时
,

大

的扩散度不会造成叶背附面层分离
。

随着气流向后缘流动
,

叶

背附面层逐步增厚
,

这时槽道扩散度减小甚至不扩张
,

这对防

止或减少叶背附面层分离是有利的
。

旦
,

Ζ 尸< 牙只汗、

到垫姐
∃3 6
「一 卜里习 户Ο

= > ? ∀ 6

] Η ⊥ 6 :
。

�

8
3

� 8
3

# 8
3

9 8
3

! _ 5
ΟΙ

图 ! 叶栅槽宽沿槽道中心线分布

五
、

结 论

�
3

= > ? ∀6 叶栅在 夕二 ∀6
。

下
,

通过选择合理的叶栅参数
,

获得较好的气动性能
,

即在 5 ;

�
3

�
。 、

口 ; �
3

6 6 时
,

实现了高速 <Ε
) 。 ∋

Γ ; 8
3

! � : ≅
、

大转折 <八刀 ; 9 #
3

�
。

≅
、

低损失<舀 . 5( 刀�
Ο �

7

; 8
3

8 � 9 ≅及宽攻角范围 <△5 ; � #
3

6
。

≅
。

�
3

=> ? ∀6 叶栅在最佳攻角附近工作时
,

具有类似于超临界叶栅的叶型表面速度分布
,

实现了超临界 <Ε
) 。 7

Γ 附近 ≅ 状态下
,

叶型表面无强激波
、

无严重气流分离
。

6
3

当参数选择恰当及槽道面积分布合理
,

则大弯度双圆弧叶栅的 Ε ) 。 ∋
Γ

、

5。 / Ρ 、

Τ及

面 .5 ( 刀�
Ο �

7 仍可按一般双圆弧叶栅的经验公式 < � Σ �8 式 ≅ 计算
,

但 5。 / 7

应作增加 �
。

的修

正
。
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